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Abstrakt 
 
 Diplomová práce se zabývá návrhem hybridního pohonu pro malý  letoun. Úvodní 
část nahlíží do problematiky hybridního pohonu a popisuje jeho současné využití 
v letectví. V další části práce jsou porovnány letouny VUT 051 RAY a Skyleader 600 
a je vybrán letoun s lepšími aerodynamickými charakteristikami. Pro zvolený letoun 
je navržena vhodná koncepce hybridního pohonu. Na základě zvolené koncepce 
jsou vypočteny základní letové výkony. Následně je proveden hmotnostní rozbor a 
výpočet centráží letounu se zvolenými komponenty pohonu a jejich uspořádáním. 
V závěrečné části je navrženo motorové lože elektromotoru a konstrukce pro 
zástavbu baterií.  
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rozbor a centráže, motorové lože  
 
 
 
Abstract 
 
 The master´s thesis deals with a design of hybrid power unit for a small aircraft. 
The Introductory part goes into the problems of hybrid power unit and describes its 
current use in aviation. In the next part of the thesis aircrafts VUT 051 RAY and 
Skyleader 600 are described and the aircraft with better aerodynamic characteristic is 
chosen. A suitable conception of hybrid power unit is proposed for this aircraft. On 
the basis of the proposed conception basic flight performance are figured out. After 
that a weight and blance analysis are made with the chosen power unit components 
and thair arrangement. In the final part electric motor mounting and a frame for 
holding batteries are designed.       
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1. Úvod 
 
 S rostoucími cenami pohonných hmot roste v letectví snaha o používání 
úspornějších pohonných jednotek, které by zároveň méně znečišťovaly ovzduší. 
Kromě toho jsou u letadel kladeny čím dál vyšší nároky na nízkou hladinu 
produkovaného hluku. Hybridní pohon je jedním z možných řešení pro dosažení 
těchto cílů. 
 Diplomová práce se zabývá návrhem hybridního pohonu pro lehký sportovní 
letoun. V první části je popsán princip funkce hybridního pohonu, jeho rozdělení a 
popis jednotlivých variant. Jsou zde uvedeny příklady letounů. V další části je 
porovnáván letoun VUT 051 RAY s jiným letounem stejné kategorie a je vybrán 
letoun s příznivějšími charakteristikami pro aplikaci hybridního pohonu. Pro zvolený 
letoun jsou vypočteny minimální potřebné výkony a je zvolena vhodná koncepce 
hybridního pohonu. Na základě typového letu a potřebných výkonů jsou vybrány 
jednotlivé prvky pohonné jednotky. Následuje výpočet základních letových výkonů a 
výpočet využití baterií během letu. V další části je proveden hmotnostní rozbor a 
výpočet centráží pro zvolený konstrukční návrh. V závěrečné části diplomové práce 
je navržena zástavba elektrického motoru a baterií. Zástavba je znázorněna graficky 
v programu Catia a zobrazuje celkové rozmístění všech prvků pohonu v letounu. 
Podrobně je navrženo motorové lože a je provedena analýza pomocí MKP. 
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2. Hybridní pohon 
 
V současné době je naše společnost vysoce závislá na dopravě. Každý den 
miliony lidí využívají různé způsoby přepravy na menší i větší vzdálenosti po souši, 
po vodě nebo ve vzduchu. Na celém světě jezdí po silnicích stovky milionů aut a 
v jeden okamžik mohou být ve vzduchu desetitisíce letadel. Většina všech 
dopravních prostředků využívá ke svému pohonu různé druhy spalovacích motorů, 
které produkují velké množství zplodin znečišťujících ovzduší a také skleníkové 
plyny, jako je oxid uhličitý. Dalším problémem spalovacích motorů je, že potřebují ke 
své funkci pohonné hmoty produkované z fosilních paliv, zejména ropy. Zásoby 
fosilních paliv se ovšem začínají ztenčovat a během následujících několika desítek 
let by mohlo dojít k jejich vyčerpání. Z těchto důvodů se výrobci dopravních 
prostředků snaží snížit spotřebu paliva nebo vyvinout jiný typ pohonu nezávislý na 
fosilních palivech. 
V porovnání se spalovacími motory mají mnoho výhod motory elektrické. Mají 
vyšší účinnost, neznečišťují ovzduší a jsou mnohem tišší. Elektřinu je možno 
získávat z obnovitelných zdrojů jako je voda, vítr nebo sluneční záření. Na druhou 
stranu mají ale elektrická vozidla i mnoho nevýhod. Vysoká cena, omezený dojezd 
nebo dolet, dlouhá doba nabíjení a vysoká hmotnost baterií jsou hlavními důvody, 
proč se elektrický pohon více nerozšířil. 
Hybridní pohon využívá spalovací motor i elektrický motor, čímž částečně 
odstraňuje nevýhody jednotlivých řešení. Zvyšuje dolet  ve srovnání s elektrickým 
pohonem a významně snižuje spotřebu paliva oproti pohonu jen se spalovacím 
motorem. Nevýhodou zůstává vysoká hmotnost pohonu složeného se spalovacího 
motoru, elektrického motoru a baterií, což může být zásadní zejména při použití 
v letadlech. V poslední době se ovšem začínají objevovat první malá letadla, která 
hybridní pohon využívají.[1], [3] 
 
 
2.1. Struktura hybridního pohonu 
 
Hybridní pohon obsahuje spalovací i elektrický motor. Oba mohou být vzhledem 
k  bodu výstupního výkonu zapojeny buď paralelně nebo sériově. Pokud jsou 
zapojeny paralelně, výkon pro pohon může vytvářet buď každý zvlášť, nebo oba 
dohromady. V případě sériového zapojení je zdrojem výkonu pouze elektrický motor 
a spalovací motor s pomocí generátoru vytváří elektrickou energii, kterou dobíjí 
baterie a pohání elektrický motor.[1] 
 
 
2.1.1. Sériový hybridní pohon 
 
Hlavním zdrojem energie u sériového pohonu je spalovací motor. Ten spalováním 
paliva vytváří mechanickou energii a roztáčí hřídel spojenou s generátorem. 
V generátoru dochází k přeměně energie mechanické na elektrickou, která je buď 
2. Hybridní pohon 
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uložena v bateriích, nebo je dodávána dále k elektrickému motoru. Výstupní hřídel je 
poháněna elektrickým motorem s využitím elektřiny dodávané z generátoru, nebo 
z baterií.  
Komponenty sériového pohonu mohou v závislosti na provozních podmínkách 
pracovat v různých kombinacích: 
 
 Baterie – spalovací motor je vypnut a elektrickou energii dodávají pouze 
baterie. 
 Motor – energii dodává pouze spalovací motor s generátorem, baterie nejsou 
ani vybíjeny, ani nabíjeny. 
 Motor i baterie – při vysokých výkonových požadavcích energii dodává 
spalovací motor s generátorem a zároveň baterie. 
 Motor, nabíjení baterií – spalovací motor s generátorem dodávají energii pro 
pohon a zároveň dochází k nabíjení baterií. 
 Motor, stacionární nabíjení baterií - spalovací motor s generátorem dodávají 
energii pro nabíjení baterií, ale elektrický motor je vypnut. 
 Regenerativní brzdění – spalovací motor s generátorem jsou vypnuty a 
elektrický motor pracuje jako generátor, který přeměňuje kinetickou energii 
vrtule na elektrickou a dochází k nabíjení baterií. Účinnost tohoto režimu je u 
letadel velmi nízká.  
  
 
 
Obr. 1.Schéma sériového hybridního pohonu 
 
 
Výhody: 
 
 Spalovací motor není pevně spojen s výstupní hřídelí (vrtulí). Může proto 
pracovat v ideálním konstantním režimu, kdy dosahuje nejvyšší účinnosti.  
 Elektrické motory mohou efektivně pracovat při velkém rozsahu otáček, není 
tedy nutno použít reduktor. 
 Sériové uspořádání se částečně podobá čistě elektrickému pohonu, kdy je 
letoun poháněn pouze elektromotorem. Z toho plyne relativně jednoduché 
ovládání celého hybridního systému. 
2. Hybridní pohon 
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Nevýhody: 
 
 Energie produkovaná spalovacím motorem je dále dvakrát přeměněna - 
nejprve na elektrickou generátorem a následně na mechanickou elektrickým 
motorem. Dochází tedy ke snižování účinnosti. 
 Zvýšení hmotnosti v důsledku použití generátoru. 
 Elektrický motor musí být navržen tak, aby splňoval všechny požadované 
výkony letounu. [2] 
 
 
2.1.2. Paralelní hybridní pohon 
 
 V této konfiguraci mohou spalovací i elektrický motor dodávat výkon k výstupní 
hřídeli současně. Motory jsou spojeny pomocí spojky nebo převodovky, která 
umožňuje přenos výkonu na výstupní hřídel. Oba dva motory mohou pracovat buď 
současně, nebo každý zvlášť. Elektrický motor může pracovat také jako generátor a 
přeměňovat kinetickou energii vrtule na elektrickou. Komponenty paralelního 
pohonu mohou v závislosti na provozních podmínkách pracovat v různých 
kombinacích: 
 
 Baterie – pokud výkonové požadavky jsou nízké, spalovací motor je vypnut a 
pracuje pouze elektrický motor s využitím energie z baterií. 
 Motor – energii dodává pouze spalovací motor, baterie nejsou ani vybíjeny ani 
nabíjeny.  
 Motor i baterie – při vysokých výkonových požadavcích pracují spalovací a 
elektrický motor současně. Elektrický motor čerpá energii z baterií. 
 Motor, nabíjení baterií – při nízkých výkonových požadavcích a při nízkém 
stavu nabití baterií dodává spalovací motor energii pro pohon a zároveň 
dochází k nabíjení baterií. Elektrický motor pracuje jako generátor. 
 Motor, stacionární nabíjení baterií - spalovací motor dodává energii pouze pro 
elektrický motor (generátor), který nabíjí baterie. 
 Regenerativní brzdění – elektrický motor pracuje jako generátor, který 
přeměňuje kinetickou energii vrtule na elektrickou a dochází k nabíjení baterií. 
[1] 
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Obr. 2.Schéma paralelního hybridního pohonu 
 
 
Výhody: 
 
 Není zde nezbytný generátor, elektrickou energii může vytvářet elektrický 
motor. 
 Protože na pohonu se podílí zároveň elektrický i spalovací motor, mohou být 
oba tyto komponenty dimenzovány na nižší výkon. 
 
 
Nevýhody: 
 
 Ovládání celého systému je složitější, protože přenos výkonu je rozdělen 
paralelně mezi elektromotor a spalovací motor. 
 Spojení výkonu z obou pohonných jednotek musí být zajištěno pomocí 
spojovacího mechanismu, z čehož vyplývá určité zvýšení hmotnosti. [2] 
 
 
2.1.3. Sériově-paralelní hybridní pohon 
 
Sériově-paralelní hybridní pohon zahrnuje prvky obou dvou předchozích řešení. 
Může být tedy využíván jako sériový i jako paralelní. Ve srovnání se sériovým 
obsahuje navíc mechanické spojení spalovacího motoru s výstupní hřídelí. Oproti 
paralelnímu uspořádání obsahuje navíc druhý elektrický motor, který pracuje 
primárně jako generátor. [2] 
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Obr.3.Schéma sériově-paralelního hybridního pohonu 
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3. Hybridní pohon v letectví 
 
Hybridní pohon v automobilovém průmyslu není žádnou novinkou. Téměř každá 
velká automobilová společnost má ve své nabídce alespoň jeden model s hybridním 
pohonem. Nejznámějším hybridem je asi Toyota Pryus, která vstoupila na trh už 
v roce 1997. V letectví je ovšem situace odlišná. Přestože existují různé studie 
letadel s hybridním pohonem, k reálnému provedení došlo pouze u několika málo 
letounů, a to pouze u experimentálních jednotlivých kusů. K certifikaci nebo k 
sériové výrobě zatím u žádného letounu nedošlo. 
 
 
3.1. Siemens DA36 E-Star 
 
Jedná se o upravený dvoumístný motorový kluzák HK36 Super Dimona, který je 
vybaven sériovým hybridním pohonem. Základem je elektromotor Siemens 
s výkonem 70 kW, kterému dodávají energii baterie a generátor poháněný 
Wankelovým motorem s výkonem 40 kW. Během startu a stoupání pohání letoun 
pouze elektrický motor. V cestovním režimu je spuštěn spalovací motor, který dobíjí 
baterie. Pří zkušebním letu vydržel letoun ve vzduchu přes dvě hodiny. [4] 
 
 
 
 
Obr. 4. Siemens DA36 E-Star 
 
 
Délka 7,28 m 
Výška 1,9 m 
Rozpětí 16,33 m 
Plocha křídla 15,3 m2 
Max. vzletová hmotnost 770 kg 
Prázdná hmotnost 560 kg 
Max. cestovní rychlost 261 km/h 
 
Tab. 1.Základní technické parametry letounu Diamond HK36 Super Dimona 
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3.2. Eco Eagle 
 
Tento dvoumístný motorový kluzák modifikovaný americkou leteckou univerzitou 
Embry-Riddle vychází z letounu Stemme S10. Motor letounu byl nahrazen hybridním 
paralelním pohonem sestávajícím z čtyřválcového pístového motoru Rotax 912 
s výkonem 73 kW a elektrického motoru o výkonu 30 kW. Při startu a stoupání je 
letoun poháněn pístovým motorem a po přechodu do cestovního režimu je motor 
vypnut a letoun letí pouze s využitím energie z baterií. [5] 
  
 
 
 
Obr. 5. Eco Eagle 
 
 
 
Délka 8,42 m 
Výška 1,8 m 
Rozpětí 23 m 
Plocha křídla 18,7 m2 
Max. vzletová hmotnost 850 kg 
Prázdná hmotnost 645 kg 
Max. cestovní rychlost 259 km/h 
 
Tab. 2.Základní technické parametry letounu Stemme S10 
 
 
3.3. Altus Hybrid 
 
Jednomístný ultralehký motorový kluzák vyráběný ukrajinskou firmou Aerola byl 
v Anglii přestavěn Paulem Dewhurstem a Dr. Paulem Robertsonem. Jeho původní 
dvoutaktní spalovací motor o výkonu 15 kW byl nahrazen hybridním pohonem 
v paralelním uspořádání. Čtyřtaktní spalovací motor o výkonu 2,8 kW pracuje 
3. Hybridní pohon v letectví 
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paralelně s elektromotorem disponujícím výkonem 12 kW. Letoun je vybaven 
Lithium-polymer bateriemi, které dohromady váží 18 kg a mají celkovou kapacitu 2,4 
kWh. [6]  
 
 
 
 
Obr. 6.Alatus 
 
 
 
Délka 6,5 m 
Výška 1,16 m 
Rozpětí 13,1 m 
Plocha křídla 13,2 m2 
Max. vzletová hmotnost 235 kg 
Prázdná hmotnost 112 kg 
Max. cestovní rychlost 130 km/h 
      
Tab. 3.Základní technické parametry letoun Alatus 
 
 
3.4. Flight Design 
 
Společnost Flight Design představila v roce 2009 koncept hybridního pohonu pro 
malé čtyřmístné letouny poháněné motory o výkonu okolo 125 kW. Tento pohon je 
určen jak pro nové letouny, tak pro úpravu letounů starších. Jedná se o paralelní 
koncepci hybridního pohonu, složenou ze spalovacího motoru Rotax s výkonem 85 
kW a elektrického motoru s výkonem 30 kW. Systém rovněž zahrnuje 30 kg baterií, 
které jsou schopny pohánět elektrický motor po dobu 5 minut. Flight Design slibuje 
úsporu paliva 20% – 30% oproti běžným letounům. [7] 
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Obr. 7.Koncept paralelního hybridního pohonu Flight Design 
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4. Výběr letounu pro hybridizaci pohonu 
 
 
4.1. VUT 051 RAY 
 
Letoun VUT 051 RAY vychází z letounu VUT 001 Marabu. Jedná se o 
dvousedadlový středoplošník se sedadly za sebou. Má kompozitový trup a kovové 
nosné plochy vybavené winglety. Letoun pohání elektrický motor o maximálním 
výkonu 55 kW s třílistou, na zemi stavitelnou vrtulí v tlačném uspořádání. Podvozek 
letounu je tříkolový pevný s příďovým kolem. Ocasní plochy letoun jsou uspořádány 
do tvaru T. Maximální vzletová hmotnost je 650 kg. 
 
 
4.2. Skyleader 600 
 
Skyleader 600 je nejnovějším letounem společnosti Jihlavan airplanes. Stejně jako 
jeho předchůdci Skyleader 150, 200 a 500 i on vychází z původního letounu KP-2U 
Sova. Na letounu i v tomto případě spolupracoval Letecký ústav VUT, kde probíhaly 
některé výpočty a byly provedeny pevnostní zkoušky.  
Jedná se o jednomotorový dvoumístný dolnoplošník celokovové konstrukce 
s některými menšími díly z kompozitních materiálů. Má zatahovací nebo pevný 
podvozek s řiditelným příďovým kolem. Jeho kabina byla rozšířena až na 1280 mm a 
byla zvýšena maximální vzletová hmotnost na 600 kg. Bylo ponecháno  osvědčené 
lichoběžníkové křídlo s centroplánem. Na koncích jsou použity nové winglety. Letoun 
pohání spalovací motor Rotax 912 UL, ULS nebo 914 UL.[8] 
 
 
4.3. Porovnání letounů VUT 051 RAY a Skyleader 600 
 
Oba letouny jsou dvoumístné se stejnou maximální vzletovou hmotností. Oba 
letouny mají stejné kovové křídlo. Konstrukční prvky letounu Skyleader 600, jako je 
zatahovací, případně pevný kapotovaný podvozek, nebo lépe zastavěný motor 
z hlediska aerodynamiky, celkově významně snižují jeho odpor. Na obrázku 8 jsou 
zobrazeny odporové poláry obou letounů. Cílem použití hybridního pohonu v letectví 
je snížení spotřeby paliva a zvýšení doletu a vytrvalosti. Letoun by proto měl mít co 
nejlepší aerodynamické charakteristiky, aby bylo možno těchto cílů co nejefektivněji 
dosáhnout. Z tohoto hlediska se jeví jako výhodnější variantou pro hybridizaci letoun 
Skyleader 600.  
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Obr. 8. Boční pohled na letouny VUT O51 RAY a Skyleader 600 
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Ob. 9.Srovnání polár letounů VUT 051 RAY a Skyleader 600 
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5. Letoun Skyleader 600 
 
 
 
 
Obr. 10.Letoun Skyleader 600 
 
 
 
Základní charakteristiky 
Délka 7,1 m 
Výška 2,46 m 
Rozpětí 9,9 m 
Plocha křídla 11,85 m2 
Štíhlost křídla 7,78  
Šířka kabiny 1280 mm 
Rychlosti 
Pádová rychlost s klapkami 68 km/h 
Pádová rychlost bez klapek 81 km/h 
Nepřekročitelná rychlost 265 km/h 
Cestovní rychlost (75% výkonu) 210 km/h 
Maximální rychlost střemhlavého letu 288 km/h 
Hmotnosti 
Maximální vzletová hmotnost 600 kg 
Prázdná hmotnost 320 kg 
Pohon 
Motor Rotax 912 UL, ULS nebo 914 UL 
Výkon 59 kW – 85 kW 
 
Tab. 4.Základní charakteristiky letounu Skyleader 600 
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Obr. 11.Muška letounu Skyleader 600 
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5.1. Minimální potřebný tah  
 
Jedná se o minimální tah motoru potřebný pro překonání odporu letounu 
v horizontálním letu. Pro jeho určení lze využít silovou rovnováhu: [9] 
 
 
DFp   (1) 
 
LG   (2) 
 
L
D
G
Fp   (3) 
 
G
c
c
F
L
D
p   (4) 
 
 
5.2. Minimální potřebný výkon 
 
Potřebný výkon je závislý na rychlosti letu. Ta se určí pomocí vztahu: 
 
LcS
gm
v




2
 (5) 
 
Uvažujeme maximální vzletovou hmotnost letounu a hustotu vzduchu v 0 m MSA. [9] 
 
vFP pp   (6) 
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Obr. 12. Potřebný výkon pro klapky 0º 
 
 
kWPp 5,12min   při hkmv /94  
 
Aerostatické podklady byly převzaty z [15]. 
 
5.3. Minimální potřebný výkon pro stoupavý let 
 
Minimální potřebný výkon pro stoupavý let je určen součtem minimálního 
potřebného výkonu pro horizontální let a přebytku výkonu potřebného pro stoupání 
určitou rychlostí. Bude počítáno se stoupací rychlostí 1,5 m/s, která je stanovena 
předpisem LSA jako minimální. Výpočet bude proveden stejně jako v 5.1 a 5.2. 
 
Potřebný přebytek výkonu pro uvedenou stoupací rychlost lze vypočítat podle 
následující rovnice: 
 
G
P
w

  (7) 
 
kW W gmwGwP 826,8985,882580665,96005,1   (8) 
 
Minimální potřebný výkon pro stoupání minimální požadovanou rychlostí bude tedy 
určen součtem: 
 
kW PPP ppstoup 4,21826,85,12min   (9) 
 
Pří stoupání stoupací rychlostí 1,5 m/s při rychlosti 100 km/h bude výkon podle křivky 
potřebného výkonu téměř shodný. [9] 
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6. Výběr vhodné koncepce hybridního pohonu 
 
 Jak již bylo uvedeno, v úvahu připadají tři základní varianty hybridního pohonu: 
sériový, paralelní a sériově-paralelní. Protože poslední jmenovaná varianta je 
nejsložitější a je nepříznivá i z důvodu nejvyššího počtu komponent, rozměrové 
náročnosti a také nejvyšší hmotnosti,  nebude dále uvažována. 
 Sériový hybridní pohon je velmi podobný elektrickému pohonu. Stejně jako u 
elektrického pohonu i zde letoun pohání elektromotor, který je zásobován elektrickou 
energií z baterií. Dolet letounu u čistě elektrického pohonu je limitován jejich 
kapacitou. Baterie je možno dobíjet pouze na zemi. Hlavním přínosem sériového 
hybridního pohonu je přítomnost generátoru se spalovacím motorem, díky čemuž lze 
baterie dobíjet přímo za letu, nebo je možné dodávat elektřinu z generátoru přímo do 
elektromotoru. Baterie proto nemusí disponovat tak vysokou kapacitou jako u 
elektrického provedení. 
 Paralelní hybridní pohon je na rozdíl od sériového mnohem více podobný 
konvenčnímu pohonu se spalovacím motorem. Elektrický motor mechanicky spojený 
se spalovacím motorem většinou pouze dodává výkon pro pokrytí výkonových 
špiček, například při stoupavém letu. Je proto možné zvolit menší elektromotor 
s nízkým maximálním výkonem.   
 Hybridní letoun Skyleader 600 bude vycházet z elektrického letounu VUT 051 
RAY. Bude zachován stejný elektrický motor i stejná vrtule. Jmenovitý výkon 
elektromotoru je 40 kW, což je postačující pro samotný let. Vzhledem k tomu, že je 
elektromotor dostatečně výkonný, jeví se jako nejlepší varianta pohonu sériové 
uspořádání. K pohonné soustavě bude přidán vhodný spalovací motor a generátor a 
bude upravena velikost akumulátorů tak, aby odpovídala tomuto hybridnímu 
systému. [1], [2] 
 
 
6.1. Funkce sériového hybridního pohonu během letu 
 
Výkon potřebný pro pohon letounu v  závislosti na aktuálním režimu letu budou 
elektromotoru dodávat buď baterie nebo generátor se spalovacím motorem nebo 
všechny komponenty zároveň. Pro určení toho, která část soustavy bude zrovna 
pracovat, musí být navržen elektronický řídící systém. Hlavními vstupními parametry 
tohoto systému budou stav nabití baterií, aktuální požadovaný výkon a pracovní 
režim spalovacího motoru. Možné stavy pohonu: 
 
 Výkon dodávají všechny komponenty současně – tento stav nastane  při 
požadavku vysokého výkonu a v případě, že jsou baterie dostatečně nabité. 
Spalovací motor bude přitom pracovat v konstantním režimu s vysokou 
účinností. Nejčastější případ použití bude při vzletu a stoupání. 
 
gmbatp PPP /  (10) 
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 Výkon dodávají baterie – pokud je potřebný výkon  nízký, může snadno dojít 
k úplnému nabití baterií. To by znamenalo, že spalovací motor již nebude 
pracovat v ideálním režimu a dojde ke zhoršení účinnosti. Z toho důvodu 
dojde k vypnutí motoru a letoun poletí pouze s pomocí energie z baterií. Toto 
nastane při cestovním letu.  
 
batp PP   (11) 
 
 Výkon dodává spalovací motor s generátorem – pokud úroveň nabití baterií 
klesne pod určitou stanovenou hodnotu, energii začne dodávat spalovací 
motor s generátorem. Jestliže se bude jednat o cestovní let, kdy bude 
potřebný výkon letounu nižší, než je spalovací motor s generátorem schopen 
dodávat, bude zároveň docházet k nabíjení baterií. 
 
batgmp PPP  /  (12) 
 
 
Při cestovním letu může docházet k opakovanému vypínání a zapínání 
spalovacího motoru v závislosti na aktuálním výkonovém požadavku a stavu nabití 
baterií. [2] 
 
 
Obr.13.Vypínání a zapínání motoru v závislosti na stavu nabití baterií 
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6.2. Typový let 
 
Pro výpočet výkonů a výběr jednotlivých komponent pohonu musí být stanoven 
typový let, pro který budou komponenty dimenzovány. Minimální potřebný výkon 
letounu odpovídá rychlosti 94 km/h. Protože potřebný výkon v závislosti na rychlosti 
letu roste pozvolna, bude cestovní rychlost stanovena na 130 km/h. Výška 
cestovního letu bude 800 m. Letoun bude stoupat rychlostí minimálně 1,5 m/s při 
rychlosti 100 km/h. Doba letu bude stanovena na dvě hodiny.  
 
Čas potřebný ke stoupání do výšky 800 m: 
 
min 9   s54 min, 
w
h
t stoup  85,1
800
 (13) 
 
 
 
Obr. 14.Typový let 
 
 
6.3. Komponenty pohonu 
 
V této kapitole budou vybrány nejvhodnější komponenty pohonu v závislosti na 
potřebných výkonech a ostatních parametrech jednotlivých komponent, zejména co 
nejnižší hmotnosti. 
 
 
6.3.1. Potřebné výkony jednotlivých komponent 
 
 
Potřebný výkon pro let rychlostí 130 km/h: 
 
kW Pc 16  - odečteno z grafu potřebného výkonu 
 
 
Potřebný výkon dodávaný elektromotorem: 
 
kW 
P
P
vrt
c
motel 5,1982,0
16
.  
 (14) 
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Potřebný výkon dodávaný generátorem: 
 
kW 
P
P
motel
motel
gen 7,219,0
5,19
.
. 

 (15) 
 
 
Potřebný výkon dodávaný spalovacím motorem: 
 
kW 
P
P
gen
gen
SM 8,2295,0
7,21
0  
 (16) 
 
 
Potřebný výkon dodávaný spalovacím motorem po připojení nabíječek: 
 
kW PP SMSM 302,70   (17) 
 
 
Potřebný výkon dodávaný bateriemi: 
 
kW 
P
P
ACDCmotel
motel
bat 4,2297,09,0
5,19
/.
. 





 (18) 
 
 
Stejným způsobem bude proveden výpočet pro stoupání. 
 
 
 
Potřebné výkony Cestovní let  Stoupání  
Potřebný výkon pro let [kW] 16 21,4 
Elektromotor [kW] 19,5 28,5 
Generátor [kW] 21,7 31,7 
Spalovací motor [kW] 22,8 33,4 
Spalovací motor (s nabíječkami) [kW] 30 40,9 
Baterie [kW] 22,4 32,7 
 
Tab. 5.Potřebné výkony 
 
 
6.3.2. Vrtule 
 
Bude použita stejná vrtule jako u letounu VUT 051 RAY. Jedná se o model DMP-
2E od společnosti DM-prop. Vrtule je třílistá, na zemi stavitelná a její průměr je 1,7 m. 
Na obrázku je zobrazena závislost axiální účinnosti vrtule na zatížení vrtulového 
disku výkonem. Z tohoto obrázku vyplývá, že čím větší je zatížení disku výkonem 
vrtule, tím je axiální účinnost vrtule menší. Statisticky je možné říci, že celková 
účinnost reálných vrtulí bývá o 9 – 11% nižší, než je axiální účinnost ideální vrtule. 
[10] 
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Obr.15.Závislost účinnosti vrtule na výkonu 
 
 
Pro potřebný výkon kW Pp 16min   pro ustálený horizontální let je účinnost vrtule 
82,0 . 
 
 
6.3.3. Elektrický motor 
 
Bude použit stejný elektrický motor jako u letounu VUT 051 RAY. Jedná se o 
synchronní motor s permanentními magnety vyrobený společností Aveko ve 
spolupráci s VUT. Tento vysokomomentový motor má speciální otevřenou 
konstrukci, aby skrz něj mohl procházet chladicí vzduch. Motor je vybaven 
resolverem pro snímání polohy hřídele a snímači teploty přímo ve vinutí. Jmenovitý 
výkon motoru je 40 kW, maximální výkon při stoupání letounu je 55 kW. Provozní 
otáčky vrtule jsou asi 1900 ot/min. Maximální otáčky stroje jsou 2100 ot/min. [11]
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Obr.16. Synchronní motor Aveko 
 
 
 
6.3.4. Generátor 
 
č. Výrobce Typ Výkon [kW] Napětí [V] Hmotnost [kg] Účinnost 
1 McLaren E-Motor 120 max 630 26 0,96 
2 Iskra - 50 200 - 450 25 0,95 
 
Tab. 6.Přehled použitelných generátorů 
 
 
Generátor bude poháněn spalovacím motorem a bude vytvářet elektrickou energii 
pro pohon letounu a dobíjení baterií. Bude použit generátor od firmy Iskra. 
 
 
 
 
Obr. 17.Generátor Iskra 
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6.3.5. DC/AC měnič 
 
č. Výrobce Typ Výkon [kW] Napětí [V] Proud [A] Hmotnost [kg] Účinnost 
1 Mes-dea TIM 600 90 80-400 225 10 0,97 
2 Brusa DMC 524 80 120-480 225 9,5 0,97 
3 Brusa DMC 514 40 120-480 112 6,5 0,97 
 
Tab. 7. Přehled použitelných DC/AC měničů 
 
 
DC/AC měnič je nezbytný pro změnu stejnosměrného proudu z baterií na střídavý 
proud. Z výše uvedeného seznamu bude použit typ Brusa DMC 524. 
 
 
 
Obr.18.DC/AC měnič Brusa DMC 524 
 
 
 
6.3.6. Spalovací motor 
 
č. Výrobce Typ Druh Výkon [kW] Objem [cm3] Hmotnost [kg] 
1 Austro Engine AE50R Rotační 40,4 294 27,8 
2 Hirth 3503E/V 2 taktní 51,5 625 36 
3 Hirth 3702E/V 2 taktní 62 939 45 
4 Rotax 582 2 taktní 48 580 29,1 
5 Rotax 912 UL 4 taktní 59,6 1352 55,4 
6 Sauer S650R 2 taktní 51,5 625 35 
7 Verner JCV360 4 taktní 25,7 360 26,4 
 
Tab.8.Přehled použitelných motorů 
 
 
Pro malý hybridní letoun je nutno zvolit malý, lehký a přitom relativně výkonný 
motor. Čtyřtaktní motory v uvedeném přehledu nejsou vhodné. Rotax je příliš těžký a 
Verner nedisponuje dostatečným výkonem. Dvoutaktní motory by sice bylo možné 
použít, ale jako nejvhodnější motor s nejnižší hmotností a dostatečným výkonem se 
jeví rotační motor AE50R od rakouského výrobce Austro Engine. K jeho volbě rovněž 
přispívá fakt, že je hojně využíván u motorizovaných kluzáků a také byl použit u 
hybridního letounu Siemens DA36 E-Star. 
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Obr.19. Rotační motor Austro Engine AE50R 
 
 
 
6.3.7. Baterie 
 
č. Výrobce Typ Napětí [V] Kapacita [mAh] Hmotnost [g] 
1 AW IMR 18650 3,7 1600 40 
2 Envia   46000 365 
3 Hitachi Generation III 3,6 4400 260 
4 Kokam SLPB 483452 3,7 800 16,5 
5 Kokam SLPB 486495 3,7 3000 60,5 
6 Panasonic NCA573536 3,6 1000 16 
7 Panasonic CGR18650CG 3,6 2250 44 
8 Panasonic NCR18650A 3,6 3100 45,5 
 
Tab. 9.Přehled použitelných baterií 
 
 
V tabulce 5 jsou uvedeny některé baterie vhodné pro použití. Byly vybrány pouze 
baterie lithium-ionové, protože tento typ baterií má nejlepší parametry a také 
jednodušší nabíjení. Nejlepší poměr mezi kapacitou a hmotností má baterie od 
výrobce Envia, ovšem jedná se pouze o prototyp, který zatím není vyráběn. Po 
uvedení do výroby by mohla tato baterie významně vylepšit výkony elektrických a 
hybridních letounů. Druhým typem baterie s nejlepším poměrem mezi kapacitou a 
hmotností je typ NCR18650A od společnosti Panasonic. 
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Obr.20. Baterie Panasonic NCR18650A 
 
 
 
Výpočet baterií: 
  
Pro požadovaný výkon 22,4 kW a napětí 400V bude odebíraný proud: 
 
A 
U
P
I
c
bat
c 56400
22400
  (19) 
 
 
Počet baterií v jednom bateriovém bloku v sériovém zapojení pro dosažení 400V: 
 
112
6,3
400
1 
b
c
bl U
U
n  (20) 
 
 
Celková energie baterií pro 25 minutový let: 
 
Wh PE batc 9319416,022400416,0   (21) 
 
 
Pokud by byly baterie vybíjeny na 0%, docházelo by k výraznému zkracování 
jejich životnosti. Bude proto stanoven dolní limit nabití 40%, pod který by baterie 
neměly být vybíjeny.  
 
 
Využitelná energie baterií: 
 
Wh EEE ccv 559193194,093194,0   (22) 
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Doba letu v cestovním režimu: 
 
min h 
P
E
t
bat
v
c 1525,022400
5591
  (23) 
 
 
Potřebná kapacita: 
 
Ah 
U
E
C
c
c
c 3,23400
9319
  (24) 
 
 
Počet bateriových bloků zapojených paralelně pro dosažení kapacity 23,3 Ah: 
 
851,7
1,3
3,23

b
c
bl C
C
n  (25) 
 
 
Celkový počet baterií: 
 
8961128 batn  (26) 
 
 
Celková hmotnost baterií: 
 
kg g mb 768,40407685,45896   (27) 
 
Baterie budou umístěny do 8 bateriových bloků, přičemž každý blok pojme 112 
sériově zapojených baterií. Bateriové bloky budou zapojeny paralelně. Hmotnost 
jednoho bloku včetně desek, do kterých budou baterie pájeny, je 5,4 kg. [12] 
  
 
 
 
Obr. 21.Bateriový blok 
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6.3.8. Nabíječka baterií 
 
č. Výrobce Typ Výkon [kW] Napětí [V] Proud [A] 
Hmotnost 
[kg] Účinnost 
1 Delphi Universal 3,3 170-440 12 5 0,94 
2 Brusa Evoc 614 3,6 225-450 15 4 0,93 
3 Brusa NLG513-Wx 3,3 260-520 12,5 6 0,93 
 
Tab. 10. Přehled použitelných nabíječek 
 
 
Nabíječky uvedené v tabulce mají relativně nízký výkon. Pro dosažení přijatelných 
nabíjecích časů je potřebná výkonnější nabíječka, ovšem takovou se nepodařilo 
najít. Budou proto uvažovány dvě nabíječky Brusa Evoc 614. 
 
 
 
Obr.22.Nabíječka baterií Brusa Evoc 614 
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7. Základní letové výkony 
 
7.1. Využitelný výkon 
 
Jedná se o výkon pohonné jednotky, který je skutečně využíván pro pohon 
letounu. Je to výkon motoru vynásobený účinností vrtule. Obvykle se uvádí jako 
závislost na rychlosti letu. 
Výsledný využitelný výkon pohonné jednotky závisí na aerodynamických 
charakteristikách vrtule. Tyto aerodynamické charakteristiky vrtule se kreslí do 
jednoho diagramu v závislosti na tzv. rychlostním poměru 
vDn
v
J

  pro jeden úhel 
nastavení listu vrtule φ, který se volí obvykle v 75% poloměru vrtule. S pevnou vrtulí 
(pevným úhlem nastavení) nelze pracovat ve všech režimech letu s maximální 
účinností. Ta bude odpovídat pouze jedné rychlosti. 
Pro vrtuli DMP-2E nejsou aerodynamické charakteristiky známy, resp. jsou známy 
pouze pro jeden režim letu, který odpovídá úhlu nastavení vrtule φ = 19,7º, účinnosti 
η = 0,78 a rychlosti letu v = 110 km/h. Návrhová cestovní rychlost hybridního letounu 
Skyleader 600 je 130 km/h, což odpovídá účinnosti vrtule η = 0,82. Lze předpokládat, 
že průběh účinnosti vrtule na rychlostním poměru J se pro tento případ bude lišit jen 
nepatrně, proto bude odhadnut. 
 
 
0
0,1
0,2
0,3
0,4
0,5
0,6
0,7
0,8
0,9
0 0,2 0,4 0,6 0,8
Rychlostní poměr J [-]
Ú
či
n
n
o
st
 v
rt
u
le
 η
 [
-]
Známá účinnost vrtule
pro v = 110 km/h
Odhadnutá účinnost pro
v = 130 km/h
 
 
Obr. 23.Účinnost vrtule v závislosti na rychlostním poměru 
 
 
Z uvedené účinnosti vrtule lze již snadno dopočítat účinnost a využitelný výkon 
v závislosti na rychlosti letu. 
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Obr. 24. Závislost účinnosti vrtule a výkonů na rychlosti letu 
 
 
Maximální rychlost při nominálním výkonu 40 kW je 151 km/h. Při maximálním 
výkonu je rychlost 152 km/h. [9], [10] 
 
 
7.2. Délka vzletu 
 
Délka vzletu se měří z počátečního bodu, kdy letoun stojí v klidu na dráze, do fáze 
stoupání, kdy letoun překoná pomyslnou překážku ve výšce 15 m. Vzlet lze rozdělit 
na pozemní a vzdušnou část. [9] 
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Obr. 25.Průběh vzletu 
 
 
Rychlosti vLOF a v2 budou vypočteny na základě pádové rychlosti pro letoun ve 
vzletové konfiguraci. Maximální součinitel vztlaku bude určen ze vztlakové čáry 
letounu. 
 
 
km/h   m/s 
Sc
gm
v
L
S 78,7505,2185,1183,1225,1
9,8066560022
max
1 






 (28) 
 
 
 
Rychlost vLOF bude o 10 % vyšší než pádová rychlost vs: 
 
km/h vv sLOF 4,8378,751,11,1   (29) 
 
 
 
Rychlost v2 : 
 
km/h vv s 5,9878,753,13,12   (30) 
 
 
 
Pozemní část vzletu 
 
Zrychlení letounu bude určeno podle následující rovnice: 
 
  








G
Sv
cfcf
G
F
ga LDxa 2
2
 (31) 
 
V rovnici je f  součinitel tření, jehož hodnota bude stanovena na 0,05. To přibližně 
odpovídá suché krátké trávě. 
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Délka pozemní části vzletu: 
 



LOFv
xa
G a
dvv
s
0
 (32) 
 
Doba pozemní části vzletu: 
 

LOFv
xa
G a
dv
t
0
 (33) 
 
 
Po integraci provedené v Excelu je hodnota délky pozemní části vzletu m sG 6,111  a 
doba  stG 9 . 
 
 
v [km/h] F[N] a [m/s2] sG [m] t [s] 
0 2379,5 3,5 0 0 
5 2332,3 3,4 0,56 0,40 
10 2289,5 3,3 1,15 0,41 
15 2245,3 3,2 1,76 0,42 
20 2200,6 3,2 2,40 0,43 
25 2155,9 3,1 3,08 0,44 
30 2111,0 3,0 3,79 0,46 
35 2066,1 2,9 4,55 0,47 
40 2021,2 2,8 5,34 0,48 
45 1976,3 2,8 6,19 0,50 
50 1931,3 2,7 7,09 0,51 
55 1886,4 2,6 8,05 0,53 
60 1841,4 2,5 9,08 0,54 
65 1796,4 2,4 10,18 0,56 
70 1751,4 2,3 11,37 0,58 
75 1706,5 2,2 12,66 0,61 
80 1661,5 2,2 14,05 0,63 
83,4 1630,9 2,1 10,32 0,45 
 Σ 111,63 8,43 
 
Tab. 11.Výpočet délky a doby pozemní části vzletu 
 
 
Vzdušná část vzletu 
 
 
Délka vzdušné části vzletu: 
 
 
1,10115
80665,92
16,2336,27
7,1502
5884
2)(
2222
2 

















 p
LOF
stř
A hg
vv
DF
G
s m  (34) 
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Odhad střední hodnoty přebytku tahu na daném úseku: 
 
N Fstř 2,20052
9,16305,2379


  (35) 
 
N Dstř 5,5022
442563


  (36) 
 
 
N DF stř 7,15025,5022,2005)(   (37) 
 
 
Doba vzdušné části vzletu: 
 
 st A 5  
 
 
 
 
Celková délka vzletu 
 
Celková délka vzletu bude dána součtem pozemní a vzdušné části: 
 
m ss s AGv 7,2121,1016,111   (38) 
 
 
Celková doba vzletu 
 
 sttt AGv 1459   (39) 
 
 
 
7.3. Délka přistání 
 
Délku přistání lze podobně jako u vzletu rozdělit na vzdušnou a pozemní část. 
Vzdušná část začíná klesáním z výšky pomyslné překážky 15 m a končí dosednutím 
na dráhu. [9] 
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Obr. 26.Průběh přistání 
 
 
Pádová rychlost letounu v přistávací konfiguraci: 
 
km/h   m/s 
Sc
gm
v
L
S 3,6898,1885,1125,2225,1
9,8066560022
max
0 






 (40) 
 
 
 
Referenční rychlost přibližování na přistání: 
 
km/h vv sref 8,883,683,13,1 0   (41) 
 
 
 
Přistávací rychlost dosednutí na dráhu: 
 
km/h vv sp 5,783,6815,115,1 0   (42) 
 
 
Vzdušná část přistání 
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8,2167,24
5,779
5884
2
2222
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

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




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


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




 p
pref
stř
A hg
vv
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s m  (43) 
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Střední hodnota odporu pro daný úsek: 
 
N Dstř 5,7792
787772


  (44) 
 
 
 
Pozemní část přistání – dojezd 
 
Výpočet dojezdu pro tah F = 0 a součinitel tření při brzdění f = 0,3: 
 
 






Pv
LD
G
g
Sv
cfcf
dvv
g
s
0
2
2
1

 (45) 
 
Po integraci je výsledná hodnota dojezdu 7,90Gs  m 
 
 
v [km/h] a [m/s2] sG [m] 
78,5 0,21 - 
75 0,22 9,73 
70 0,23 12,42 
65 0,24 11,02 
60 0,25 9,76 
55 0,25 8,63 
50 0,26 7,60 
45 0,27 6,65 
40 0,28 5,76 
35 0,28 4,94 
30 0,29 4,15 
25 0,29 3,41 
20 0,29 2,69 
15 0,30 2,00 
10 0,30 1,32 
5 0,30 0,66 
0 0,30 0,00 
 Σ 90,7 
 
Tab. 12.Výpočet délky pozemní části přistání 
 
 
Celková délka přistání 
 
Celková délka přistání bude dána součtem pozemní a vzdušné části: 
 
m ss s AGv 2,2555,1647,90   (46) 
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8. Energie baterií během letu 
 
8.1. Vzlet a stoupání 
 
Při provedení vzletu na maximální možný výkon 55 kW je celková délka vzletu 
přes 15 m překážku 212,7 m a celková doba vzletu 14 s. Za předpokladu, že letoun 
bude mít před začátkem vzletu plně nabité baterie, bude možné provést vzlet buď 
s pomocí baterií a spalovacího motoru, nebo pouze baterií. 
 
Celková energie baterií: cE  9319 Wh 
 
Využitelná energie baterií: vE 5591 Wh 
 
8.1.1. Výpočet energie baterií během vzletu a stoupání se spuštěným 
spalovacím motorem 
 
Vzlet 
 
Celkový potřebný výkon dodávaný do elektromotoru: 
 
kW 
P
P
motel
motel
pož 1,619,0
55
.
. 

 (47) 
 
 
Spalovací motor bude pracovat ve stejném režimu jako při cestovním letu o výkonu 
30 kW. Výkon generátoru potom bude: 
 
kW PP genmotgen 5,2895,030    (48) 
 
 
Potřebný výkon dodávaný bateriemi: 
 
kW 
PP
P
ACDC
genpož
bat 6,3397,0
5,281,61
/






 (49) 
 
 
Potřebná energie baterií pro provedení vzletu po dobu 14 s:  
 
Wh Evzl 7,130336001089,3
3    (50) 
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Stoupání 
 
kW Ppož 7,31  
 
 
Potřebný výkon dodávaný bateriemi: 
 
 
kW 
PP
P
ACDC
genpož
bat 3,397,0
5,287,31
/






 (51) 
 
 
Potřebná energie pro stoupání do výšky 800 m po dobu 9 min: 
 
Wh Estoup 495330015,0   (52) 
 
 
 
Využitelná energie baterií po dosažení výšky 800 m :  
 
Wh EEEE stoupvzlvv 4965)4957,130(5591)(800   (53) 
 
% Ev 88  
 
 
8.1.2. Výpočet energie baterií během vzletu a stoupání s vypnutým 
spalovacím motorem 
 
 
Vzlet 
 
Potřebný výkon dodávaný bateriemi: 
 
kW 
P
P
ACDCmotel
motel
bat 6397,09,0
55
/.
. 





 (54) 
 
 
Potřebná energie pro provedení vzletu po dobu 14 s:  
 
Wh Evzl 245630001089,3
3    (55) 
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Stoupání 
 
Potřebná energie pro stoupání do výšky 800 m po dobu 9 min: 
 
Wh Estoup 49053270015,0   (56) 
 
Využitelná energie baterií po dosažení výšky 800 m :  
 
Wh EEEE stoupvzlvv 441)4905245(5591)(800   (57) 
 
% Ev 9,7  
 
8.2. Cestovní režim 
 
V cestovním režimu může letoun letět s využitím baterií, až dokud nevyčerpá jejich 
zbývající využitelnou energii. Následně dojde k zapnutí spalovacího motoru a baterie 
budou nabíjeny. Po nabití baterií bude spalovací motor opět vypnut. Tento cyklus se 
bude opakovat v průběhu celého cestovního letu. 
 
Čas potřebný k nabití baterií: 
 
min h 
P
E
t
nabnab
v
nab 50835,093,036002
5591
2






 (58) 
 
 
8.3. Vytrvalost 
 
 Na základě vypočtených energií baterií a časů letu v jednotlivých režimech lze 
určit vytrvalost letounu. Spotřeba paliva spalovacího motoru při výkonu 30 kW se 
pohybuje kolem 8 l/h. Nádrž letounu bude mít objem 25 l. Z toho 10% bude 
stanoveno jako rezerva. 
 
Využitelné množství pliva: l V pal 5,22  
Spotřeba paliva: l/h c p 8  
Celkový čas práce motoru do vyčerpání využitelného objemu paliva: 
 
h 
c
V
t
p
pal
m 81,28
5,22
  (59) 
 
Počet cyklů nabití baterií: 
 
 
t
t
n
nab
m
b 36,3835,0
81,2
  (60) 
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Celková energie dodaná bateriím spalovacím motorem: 
 
Wh EnE vbcnab 18786559136,3   (61) 
 
 
Čas, po který může letoun letět pouze s využitím energie z baterií v cestovním 
režimu: 
 
h 
P
E
t
bat
cnab
b 838,022400
18786
  (62) 
 
Čas vzletu a stoupání do výšky 800 m: h 0,153   s14 min, t  9800  
 
Čas do vybití baterií po dosažení výšky 800 m: h 
P
E
t
bat
v
zbv 0197,022400
441800
800   (63) 
 
Celková vytrvalost letounu:  
 
min 49 h, 3  h ttttt zbvbmc  82,30197,0153,0838,081,2800800   (64) 
 
 
8.4. Doporučení pro provoz 
 
 Vzlet je nutné provádět s nabitými bateriemi. V opačném případě nebude 
dosaženo požadovaného vzletového výkonu. 
 
 Vzlet je možno provést buď v čistě elektrickém režimu, nebo s pomocí 
spalovacího motoru. Při vzletu provedeném pouze s využitím energie z baterií 
bude dosaženo snížení hluku produkovaného letounem. 
 
 Maximální vzletový výkon využívat pouze pro vzlet. 
 
 Stoupání do výšky 800 m je možno provést v elektrickém režimu. 
 
 Při překročení cestovní rychlosti 130 km/h: 
 
- Dojde k urychlení vybíjení baterií.  
- Při letu se spuštěným spalovacím motorem dojde k prodloužení nabíjení 
  baterií, případně baterie nebudou nabíjeny vůbec. 
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9. Konstrukční řešení 
 
9.1. Konstrukční návrh č.1 
 
Konstrukční řešení předpokládá maximální využití motorového prostoru. To 
zaručuje dobrý přístup ke všem komponentům. Elektrický motor bude umístěn tak, 
aby mohl přímo pohánět vrtuli. Spalovací motor s generátorem budou  za elektrickým 
motorem kolmo k podélné ose letounu. Nabíječky a DC/AC měnič budou umístěny 
za spalovacím motorem a generátorem. Baterie budou za piloty v zavazadlovém 
prostoru. Uložení všech komponent je snadno realizovatelné, bez jakéhokoliv 
nutného zásahu do vnějších geometrických charakteristik letounu.  
 
 
 
 
Obr. 27.Uspořádání hybridního pohonu – boční pohled 
 
 
9. Konstrukční řešení 
49 
 
 
Obr. 28. Uspořádání hybridního pohonu –  pohled shora 
 
 
9.2. Konstrukční návrh č.2 
 
Konstrukční návrh č.2 nabízí porovnání uspořádání hybridního pohonu původně 
zamýšleného letounu VUT 051 RAY. Pro elektrický motor s vrtulí nebude třeba 
žádné změny, budou umístěny stejně jako u letounu RAY. Nabíječky a baterie budou 
za pilotní kabinou. Soustava spalovací motor s generátorem bude kvůli malé šířce 
letounu umístěna v jeho podélné ose. Kvůli snadnému přístupu ke spalovacímu 
motoru a generátoru bude celá soustava posunuta více dopředu. Nebude proto 
možné v letounu zachovat zadní sedačku. 
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Obr. 29.Uspořádání hybridního pohonu u letounu VUT 051 RAY 
 
 
9.3. Zhodnocení konstrukčního řešení 
 
Z obou uvedených konstrukčních řešení vychází lépe první varianta. Letoun 
Skyleader 600 je širší a má více využitelného prostoru pro zástavbu komponentů 
pohonu. Největší změna, která bude muset být na letounu provedena, je použití 
jiného motorového lože. Další motorové lože bude nutné použít pro spalovací motor 
s generátorem. Letoun VUT 051 RAY nabízí méně prostoru pro instalaci nové 
pohonné jednotky. Z toho důvodu by zadní sedačka nemohla být zachována a letoun 
by se stal pouze jednomístným. Letoun má kompozitový trup a zástavba motoru 
s generátorem do některých jeho částí by byla komplikovaná nebo by nebyl zajištěn 
snadný přístup pro provádění údržby. Ze všech těchto důvodů vychází výhodněji 
konstrukční návrh č.1 a letoun Skyleader 600. 
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10. Hmotnostní rozbor a odhad centráží 
 
 
Prázdná hmotnost letounu se po zástavbě hybridní pohonné soustavy významně 
změní. Bude proto proveden výpočet prázdné hmotnosti po odstranění původního 
motoru Rotax a přidání všech komponent hybridního pohonu.  
 
 
Přidané komponenty 
Hmotnost 
[kg] Odebrané komponenty 
Hmotnost 
[kg] 
Elektrický motor 48 
Spalovací motor Rotax (včetně 
příslušenství) 71,3 
Spalovací motor Austro Engine 
(včetně příslušenství)  30,8 Vrtule 10 
Generátor 25 Motorové lože 4 
DC/AC měnič 9,5   
Nabíječky 8   
Baterie 43,2   
Kabely 4   
Vrtule 4,3   
Motorové lože 3   
Konstrukce uložení baterií 5,7   
    
Prázdná hmotnost před úpravou 301   
Prázdná hmotnost po úpravě 397,2   
 
Tab. 13.Tabulka hmotností pro výpočet prázdné hmotnosti 
 
10.1. Užitečné zatížení 
 
V kategorii lehkých sportovních letadel (LSA) se jako užitečné zatížení považuje 
rozdíl mezi maximální vzletovou a prázdnou hmotností letounu. Je do ní tedy 
započtena hmotnost pilotů, paliva, popř. zavazadel. 
 
Podle předpisů LSA je minimální užitečné zatížení pro dvoumístný letoun 
s maximální vzletovou hmotností 600 kg: [13] 
 
1855553169031690  PWu N =189 kg  (65) 
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10.2. Výpočet střední aerodynamické tětivy 
 
Obr. 30.Systémový výkres křídla 
 
Plocha centroplánu:  2m S 5,11   
Plocha vnější lichoběžníkové části:  2m S 426,42   
Plocha celého křídla:  2m S 85,11  
Aerodynamická tětiva centroplánu: m c 5,10   
Aerodynamická tětiva konce křidla: m c 8294,01    
 
 
Střední aerodynamická tětiva centroplánu: 
 
5,101  ccA m  
 
 
Střední aerodynamická tětiva vnějšího lichoběžníkového křídla: 
 
1968,1
8294,05,1
8294,08294,05,15,1
3
2
3
2 22
10
2
110
2
0
2 





cc
cccc
cA m  (66) 
 
 
Střední aerodynamická tětiva celého křídla: 
 
2735,1
426,45,1
426,41968,15,15,1
21
2211 






SS
ScSc
c AAA m  (67) 
 
Poloha střední aerodynamické tětivy je: 7,663cAx m  
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10.3. Konfigurace užitečného zatížení a odhad centráží 
 
Podle předpisu LSA je minimální hmotnost pilota  54,5 kg, standardní hmotnost 
pilota je 86,5 kg. Maximální hmotnost pilota předpis neurčuje. Byla stanovena na 90 
kg. Maximální objem paliva bude 25 litrů, což při hustotě paliva 0,72 kg/l odpovídá 18 
kg. 
Souřadný systém je zobrazen na obr. 30. Jeho počátek je umístěn na požární 
přepážce. 
 
 
 
 
Obr. 31.Souřadný systém 
 
 
Pro různé konfigurace užitečného zatížení budou stanoveny polohy těžišť a 
centráže. Výpočet všech konfigurací bude proveden v Excelu. V tabulce 14 je 
uveden výpočet polohy těžiště a centráže pro prázdný letoun. Tabulky pro výpočet 
ostatních konfigurací budou uvedeny v přílohách. V tabulce 15 je uveden přehled 
všech uvažovaných konfigurací a příslušných poloh těžišť a centráží. 
 
Těžiště letounu: 
 
m
xm
x iiT

  (68) 
 
 
Centráž: 
 
A
cAT
c
xx
C

  (69) 
 
 
 
 
 
 
 
10. Hmotnostní rozbor a odhad centráží 
54 
Díl m [kg] x [mm] M [kg·mm] 
Centroplán - PP 28,3 -1350 -38205 
Vnější křídla kompletní 54,5 -1064 -57988 
Přední část trupu I 17,45 -582,5 -10164,625 
Střední část trupu 5,58 -1808,6 -10091,988 
Zadní část trupu 3,37 -4960,5 -16716,885 
Zadní trup díl I (kornout) 11,8 -3126,9 -36897,42 
Sklo (při tl.2,5 mm) 6,64 -813,3 -5400,312 
Rám překrytu 8 -1083,2 -8665,6 
Pevná laminátová vestavba 4,5 -900,4 -4051,8 
Páka kabiny 1,68 -1423,1 -2390,808 
Kýl 1,78 -5282 -9401,96 
Stabilizátor 8,27 -4693 -38811,11 
Směrovka 1,8 -5596,2 -10073,16 
Výškovka levá 1,6 -5026,2 -8041,92 
Výškovka pravá 1,9 -5044 -9583,6 
Příďový podvozek s kolem 6,9 -243,6 -1680,84 
Hlavní podvozek (oba s koly) 14 -1316 -18424 
Nožní řízení 4 -819,7 -3278,8 
Řízení ruční 5,34 -1597,8 -8532,252 
Motorové lože 3 300 900 
Motorový kryt (tl.1,5mm) 6,3 381,9 2405,97 
Sedačky obě 12 -1208,4 -14500,8 
Interiér (odhad) 10 -550 -5500 
Motor Austro Engine 30,8 228 7022,4 
Elektrický motor 48 608 29184 
Generátor 25 228 5700 
DC/AC měnič 9,5 73 693,5 
Nabíječky 8 55 440 
Baterie 43,2 -1878 -81600 
Kabely 4 -900 -3600 
Vrtule 4,3 974 4188,2 
Konstrukce uložení baterií 5,7 -1878 -9690 
Σ 397,21 -50297,5 -363301,01 
xT [mm]  -914,63  
c [% SAT]  19,70  
 
Tab. 14. Vpočet těžiště a centráže pro prázdný letoun 
 
 
 
Konfigurace 
Celková 
hmotnost [kg] 
Poloha těžiště 
letounu [mm] 
Centráž 
[% SAT] 
Prázdný letoun 397,21 -914,63 19,70 
2 piloti 90 kg + palivo 18 kg 595,21 -932,48 21,11 
2 piloti 90 kg 577,21 -933,18 21,16 
1 pilot 54,5 kg + palivo 18 
kg 469,71 -921,35 20,23 
1 pilot 54,5 kg 451,71 -921,81 20,27 
1 pilot 86,5 kg + palivo 18 
kg 501,71 -924,72 20,50 
 
Tab. 15. Konfigurace užitečného zatížení 
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Obr. 32.Konfigurace užitečného zatížení 
 
 
Hmotnosti jednotlivých částí letounu a rozměry křídla byly převzaty z [14].  
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11. Výpočet obálky zatížení 
 
11.1. Obratová obálka 
 
 
Maximální rychlost horizontálního letu byla určena v kapitole 7: 
 
 152Hv hkm /  
 
 
Pádová rychlost (bez vztlakové mechanizace): 
 
 65,22
85,1158,1225,1
81,960022
max
1 





Sc
gm
v
L
S 
sm /  = 5,81 hkm /  (70) 
 
 
Návrhová obratová rychlost: 
 
 16345,811  MAXSA nvv hkm /  (71) 
 
 
 
Návrhová cestovní rychlost: 
 
Nesmí být nižší než  
 
km/h  kt SWvc 7,1962,10655,127/8,132233/33   (72) 
 
Nemusí být vyšší než  km/h vv hc 8,1361529,09,0   (73) 
 
km/h vc 197  
 
 
Návrhová rychlost strmého sestupného letu: 
 
 Nesmí být nižší než km/h vv cD 5,1918,1364,14,1 min   (74) 
 
 Nesmí být nižší než km/h vv cD 4,23919725,125,1   (75) 
 
 km/h vD 240  
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Pádová rychlost při letu na zádech: 
  
 26
85,112,1225,1
81,960022
min







Sc
gm
v
L
SG 
6,93m/s  km/h  (76) 
 
 
Návrhová obratová rychlost při letu na zádech: 
 
 3,13226,932  nvv SGG  km/h  (77) 
 
 km/h vG 133  
 
 
11.2. Poryvová obálka 
 
Hmotnostní poměr letounu: 
 
 82,11
85,11667,5234,1225,1
60022







Sac
m
SGT
  (78) 
 
 
Zmírňující poryvový součinitel: 
 
 607,0
82,113,5
82,1188,0
3,5
88,0









gK  (79) 
 
 
Násobek zatížení při rychlosti cv : 
 
 48,31
81,96002
85,1115667,572,54225,1607,0
1
2
1 






gm
SUavK
n decg

 (80) 
 
 n  48,4  
  48,2  
 
 
Násobek zatížení při rychlosti Dv : 
 
 12,21
81,96002
85,115,7667,567,66225,1607,0
1
2
1 






gm
SUavK
n decg

 (81) 
 
 n  12,3  
  12,1  
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11.3. Klapková obálka 
 
Pádová rychlost s vysunutými vztlakovými klapkami: 
 
 98,18
85,1125,2225,1
81,960022
max
0 





Sc
gm
v
L
S 
m/s = 3,68 km/h  (82) 
 
 
Návrhová rychlost s vysunutými vztlakovými klapkami: 
 
 1,1145,814,14,1 1  SF vv km/h  (83) 
 
 6,1363,6822 0  SF vv km/h  (84) 
 
 137Fv km/h  
 
 
 
Poryv při Fv  
 
Hmotnostní poměr letounu: 
 
 12,11
85,11025,6234,1225,1
60022







Sac
m
SGT
  (85) 
 
 
 
Zmírňující poryvový součinitel: 
 
 596,0
12,113,5
12,1188,0
3,5
88,0









gK  (86) 
 
 
 
Násobek zatížení při rychlosti Fv : 
 
 26,11
81,96002
85,115,7025,605,38225,1596,0
1
2
1 






gm
SUavK
n deFg

 (87) 
 
 n  26,2  
  26,0  
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Obr. 33.Obálky zatížení letounu Skyleader 600 s hybridním pohonem 
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12. Zástavba pohonné jednotky a baterií 
 
12.1. Motorové lože 
 
 
 Zástavba pohonné jednotky bude provedena tak, aby bylo dodrženo rozmístění 
jednotlivých komponent podle konstrukčního návrhu v kapitole 9.1. Pro elektromotor 
bude proveden návrh motorového lože. Boční a horní závěsy motorového lože budou 
shodné jako u letounu s původním motorem Rotax. Dolní závěsy budou mírně 
posunuty. Na obrázku 34 je zobrazeno uspořádání všech komponent v motorovém 
prostoru. Spalovací motor je zobrazen pouze zjednodušeně a jeho zástavba nebude 
v diplomové práci řešena z důvodu chybějící výkresové dokumentace. Základní 
rozměry všech komponent odpovídají údajům uváděným výrobci. Pro znázornění 
umístění všech komponent pohonné jednotky v letounu Skyleader 600 byl použit 3d 
model letounu dodaný firmou Jihlavan airplanes, s.r.o.  
 
 
 
 
Obr. 34.Motorový prostor 
 
 
 
12. Zástavba pohonné jednotky a baterií 
61 
 
 
Obr. 35.Motorový prostor včetně motorového krytu 
 
 
12.1.1. Výpočet zatížení 
 
 
Pro určení případů zatížení motorového lože se bude vycházet z požadavků 
předpisů LSA [13]. Bude uvažován souřadný systém určený v kapitole 10.3. 
 
Motorové lože a konstrukce jeho uchycení musí být navrženy: 
 
 Pro účinky provozního kroutícího momentu, který odpovídá vzletovému výkonu a 
otáčkám vrtule působícími současně se 75 % provozních zatížení s násobkem 
zatížení 41 n . 
 
 Kroutící moment při vzletovém výkonu vynásobený koeficientem podle předpisu:  
 
 Nm MM kvzlk 464223221   (88) 
 
 Předpisy neuvádí koeficient pro elektromotor, bude použita hodnota 2. 
 
 
 75 % provozní zatížení s násobkem 41 n :  
 
 N ngmF mz 2,1539481,93,5275,075,0 11   (89) 
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 Pro účinky provozního kroutícího momentu, který odpovídá maximálnímu trvalému 
výkonu a otáčkám vrtule působícími současně s provozními zatíženími. 
 
Kroutící moment při maximálním trvalém výkonu: 
 
Nm M ktrv 191  
 
 
 Provozní zatížení s násobkem 41 n :  
 
 N ngmF mz 3,2052481,93,5212   (90) 
 
 
 Motorové lože a konstrukce jeho uchycení musí být navržena pro provozní 
násobek zatížení v příčném směru, pro boční zatížení na motorové lože, ne menší 
než 1,5. 
 
 Boční zatížení s násobkem 5,11 n : 
 
 N ngmF bmy 6,7695,181,93,52   (91) 
 
 Motorové lože musí přenést zatížení při uvážení všech provozních násobků dle 
letové obálky. 
 
Provozní zatížení s maximálním kladným násobkem 48,4n  
 
N ngmF mz 5,229848,481,93,523   (92) 
 
 
Provozní zatížení s maximálním záporným násobkem 48,2n  
 
  N ngmF mz 4,127248,281,93,524   (93) 
 
 
 
Případ 
č. Popis 
Fx [N] Fy [N] Fz [N] Mx [Nm] 
1 Vzlet 2379,5 0 -1539,2 464 
2 Horizontální let 954 0 -2052,3 191 
3 Boční zatížení 0 769,6 0 0 
4 Maximální kladný násobek 0 0 -2298,5 0 
5 Maximální záporný násobek 0 0 1272,4 0 
 
Tab. 16.Seznam případy - provozní zatížení 
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Pro kontrolu motorového lože bude uvažováno početní zatížení. 
 
 
Případ 
č. Popis 
Fx [N] Fy [N] Fz [N] Mx [Nm] 
1 Vzlet 3569,25 0 -2308,8 696 
2 Horizontální let 1431 0 -3078,45 286,5 
3 Boční zatížení 0 1154,4 0 0 
4 Maximální kladný násobek 0 0 -3447,75 0 
5 Maximální záporný násobek 0 0 1908,6 0 
  
Tab. 17. Seznam případy – početní  zatížení 
 
 
12.1.2. Pevnostní výpočet 
 
 
 Výpočet napětí a sil v jednotlivých prvcích motorového lože byl proveden MKP 
analýzou pomocí programů Patran a řešiče Nastran. Všechny prvky byly modelovány 
jako nosníky a byl jim přiřazen průřez podle obrázku 36. Pro zavedení sil do 
motorového lože byl použit MPC prvek, který představuje tuhou konstrukci motoru.  
 
 
Obr. 36.Průřez trubky motorového lože 
 
 
 Na obrázku 37 je výstup MKP analýzy motorového lože pro případ zatížení č.1. Je 
zde zobrazeno napětí v jednotlivých trubkách. Jednotky jsou uvedeny v MPa. Ostatní 
případy zatížení jsou obsaženy v přílohách. 
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Obr. 37.MKP analýza motorového lože – případ č.1 
 
 
 
Volba materiálu: 
 
Byla zvolena letecká ocel s označením L-CM3.6. Mechanické hodnoty jsou uvedeny 
v tabulce. 
 
 
Hutní označení ČSN Rm [MPa] Rp0,2 [MPa] E [MPa] μ ρ1 [g/cm
3] 
L-CM3.6 15 130 640 440 2.1·105 0,3 7,85 
 
Tab. 18.Mechanické hodnoty zvoleného materiálu 
 
 
Kontrola na ztrátu stability 
 
 Kontrola bude provedena pro trubky s velkou štíhlostí zatížené tlakem. Jedná se o 
trubky č. 1, 2, 3, 4, 5, 6, 10 a 11.  
 
 
Kvadratický poloměr průřezu: 
 
02,6
41,53
1936

A
J
i mm  (94) 
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Štíhlost prutu: 
 
i
l
  (95) 
 
Mezní štíhlost: 
 
6,68
440
101,2 5
2,0


 
Rp
E
m  (96) 
 
 m    =>  lineární pružná oblast 
 
 
Kritické napětí podle Eulera: 
 
2
2
lS
JE
KV 

   (97) 
 
 
Prut l [mm] λ 
σKV 
[MPa] 
σMAX 
[MPa] η 
1 576 95,7 226 17 13,3 
2 576 95,7 226 17 13,3 
3 570 94,7 231 20 11,5 
4 570 94,7 231 20 11,5 
5 475 78,9 333 25 13,3 
6 475 78,9 333 25 13,3 
10 342 56,8 485 36 13,5 
11 342 56,8 485 36 13,5 
 
Tab. 19.Kontrola stability trubek 
 
 
 Kritické napětí trubek č. 1, 2, 3, 4, 5 a 6 bylo vypočítáno podle Eulera. Výpočet 
trubek č. 10 a 11 spadá do nelineární oblasti a jejich kritické napětí bylo určeno podle 
literatury [16].   
 
 
Pevnostní kontrola 
 
Maximální napětí bylo určeno podle MKP analýzy pro případ č. 1 v trubce č. 13.  
 
573MAX MPa  
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Součinitel bezpečnosti: 
 
11,1
573
640

MAX
Rm

  (98) 
 
 
 
12.2. Baterie 
 
 Baterie budou uloženy do 8 bateriových bloků po 112 článcích tak, jak bylo 
popsáno v kapitole 6.3.7. Bateriové bloky budou umístěny v zavazadlovém prostoru 
letounu. Pro jejich spojení a upevnění bude navržena konstrukce z L profilů. Bloky 
budou rozděleny po čtyřech kusech do dvou celků, přičemž každý bude umístěn 
v levém, resp. pravém zadním rohu zavazadlového prostoru. Celá konstrukce bude 
přišroubována ke spodní části zavazadlového prostoru a k výztuhám přepážek podle 
obrázku 39.  
 
 
 
 
 
 
Obr. 38.Konstrukce pro upevnění baterií 
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Obr. 39.Umístění baterií v zavazadlovém prostoru 
 
 
 
 
 
 
Obr. 40.Celkové uspořádání hybridní pohonné soustavy 
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13. Závěr 
 
 V diplomové práci byl navržen hybridní pohon pro lehký sportovní letoun. Ukázalo 
se, že původně zamýšlený letoun pro hybridizaci pohonu VUT 051 RAY nemá 
optimální aerodynamické charakteristiky a také zástavba celé pohonné jednotky by 
byla komplikovanější. Byl proto zvolen letoun Skyleader 600, který nabízí více 
prostoru pro zastavění všech prvků pohonu a dosahuje lepších letových výkonů.  
 Pro zadaný elektrický motor je výhodnější použití sériové varianty hybridního 
pohonu, která počítá s výkonným elektromotorem.  Podle potřebných výkonů pro 
stoupání a horizontální let byly vybrány jednotlivé komponenty pohonné jednotky 
včetně baterií. Letoun je schopen provést krátký vzlet při dočasně zvýšeném výkonu 
a následně stoupat do výšky 800 m a pokračovat cestovní rychlostí 130 km/h. Vzlet a 
stoupání je možno provést bez použití spalovacího motoru. Motorový prostor letounu 
je dostatečně velký pro instalaci všech částí pohonné jednotky bez jakýchkoliv 
vnějších úprav. Baterie jsou instalovány v zadní části zavazadlového prostoru. 
Rozsah letových centráží při tomto uspořádání se pohybuje v rozmezí 20,27 – 21,16 
% CSAT. Pro zástavbu elektrického motoru byl proveden návrh motorového lože. 
Další motorové lože je potřeba navrhnout pro spalovací Wankelův motor, pro který 
se nepodařilo získat výkresovou dokumentaci úchytných bodů.   
 Diplomová práce chce ukázat, že je možné navrhnout malý letoun, který je 
úspornější, méně znečišťuje ovzduší a dosahuje nižší hladiny produkovaného hluku. 
Přesto takových letounů v současné době mnoho nelétá. Mohlo by to být způsobeno 
tím, že celá hybridní pohonná soustava je poměrně těžká. Značnou část hmotnosti 
přitom představují baterie. Baterie ovšem prochází neustálým vývojem a lze 
očekávat snížení jejich hmotnosti při zachování stejné kapacity. To by mohlo vést 
k většímu rozšíření hybridních a elektrických pohonů v letectví. 
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Seznam použitých symbolů a zkratek 
 
 
a [1/rad] Sklon vztlakové čáry 
A [mm2] Plocha průřezu 
axa [m/s2] Zrychlení letounu 
C [%SAT] Centráž 
c0 [m] Aerodynamická tětiva centroplánu 
c1 [m] Aerodynamická tětiva konce křidla 
cA [m] Střední aerodynamická tětiva celého křídla 
cA1 [m] Střední aerodynamická tětiva centroplánu 
cA2 [m] Střední aerodynamická tětiva vnějšího lichoběžníkového křídla 
Cb [h] Kapacita jednoho článku 
Cc [Ah] Celková kapacita 
cD [-] Součinitel odporu 
cL [-] Součinitel vztlaku 
cLmax [-] Maximální součinitel vztlaku 
cp [l/h] Spotřeba paliva 
cSGT [m] Střední geometrická tětiva 
D [N] Odpor 
Dstř [N] Střední odpor 
Dv [m] Průměr vrtule 
E [MPa] Modul pružnosti 
Ec [Wh] Celková energie baterií 
Ecnab [Wh] Celková energie dodaná bateriím spalovacím motorem 
Estoup [Wh] Potřebná energie baterií pro stoupání 
Ev [Wh] Využitelná energie baterií 
Ev800 [Wh] Využitelná energie baterií po dosažení výšky 800 m  
Evzl [Wh] Potřebná energie baterií pro vzlet 
F [N] Tah 
f [-] Součinitel tření 
Fp [N] Potřebný tah 
Fstř [N] Střední tah 
Fy [N] Síla při bočním zatížení s násobkem 1,5 
Fz1 [N] Síla při 75 % provozním zatížení s násobkem 4 
Fz2 [N] Síla při provozním zatížení s násobkem 4 
Fz3 [N] Síla při provozním zatížení s maximálním kladným násobkem 
Fz4 [N] Síla při provozním zatížení s maximálním záporným násobkem  
G [N] Tíhová síla 
g [m/s2] Gravitační zrychlení 
h [m] Výška letu 
hp [m] Výška překážky 
i [mm] Kvadratický poloměr průřezu 
Ic [A] Odebítaný proud 
J [-] Rychlostní poměr 
J [mm4] Kvadratický moment průřezu 
Kg [-] Zmírňující poryvový součinitel 
L [N] Vztlak 
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l [mm] Délka prutu 
m [kg] Hmotnost letounu 
mb [kg] Hmotnost baterií 
Mk1 [Nm] 
Kroutící moment při vzletovém výkonu vynásobený 
koeficientem  
Mktrv [Nm] Kroutící moment při maximálním trvalém výkonu 
Mkvzl [Nm] Kroutící moment při vzletovém výkonu 
mm [kg] Hmotnost motoru s vrtulí 
n1bl [-] Počet baterií v jednom bloku 
nbat [-] Počet baterií 
nb [-] Počet cyklů nbití baterií 
nbl [-] Počet bateriových bloků 
nMAX [-] Maximální násobek 
Pbat [W] Výkon baterií 
Pc [W] Potřebný výkon pro let cestovní rychlostí 
Pel.mot [W] Potřebný výkon elektromotoru 
Pgen [W] Potřebný výkon generátoru 
Pm/g [W] Výkon motoru s generátorem 
Pp [W] Potřebný výkon 
Ppmin [W] Minimální potřebný výkon 
Ppot [kW] Potřebný výkon dodávaný do elektromotoru 
Ppstoup [W] Potřebný výkon pro stoupání 
PSM [W] Potřebný výkon spalovacího motoru s nabíječkami 
PSM0 [W] Potřebný výkon spalovacího motoru 
Rm [MPa] Mez pevnosti 
Rp0,2 [MPa] Smluvní mez kluzu 
S [m2] Plocha křídla 
S1 [m2] Plocha centroplánu 
S2 [m2] Plocha vnější lichoběžníkové části 
sA [m] Délka vzdušné řásti vzletu 
sG [m] Délka pozemní řásti vzletu 
sV [m] Celková délka vzletu 
t800 [h] Čas vzletu a stoupání 
tA [h] Doba vzdušné části vzletu 
tb [h] Čas letu pouze s využitím energie z baterií 
tc [h] Čas letu v cestovním režimu 
tc [h] Celková vytrvalost 
tG [h] Doba pozemní části vzletu 
tm [h] Čas práce motoru do vyčerpání využitelného objemu pliva 
tnab [h] Čas nabíjení bterií 
tstoup [h] Čas stoupání 
tV [h] Celková doba vzletu 
tv800zb [h] Čas do vybití baterií po dosažení výšky 800 m 
Ub [V] Napětí jednoho článku 
Uc [V] Napětí batrií 
Ude [m/s] Rychlost poryvu 
v [m/s] Rychlost letu 
v2 [m/s] Rychlost přeletu přes překážku 
vA [m/s] Návrhová obratová rychlost 
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vC [m/s] Návrhová cestovní rychlost 
vD [m/s] Návrhová rychlost strmého sestupného letu 
vF [m/s] Návrhová rychlost s vysunutými vztlakovými klapkami 
vG [m/s] Návrhová obratová rychlost při letu na zádech 
vH [m/s] Maximální rychlost horizontálního letu 
vLOF [m/s] Rychlost odpoutání 
vp [m/s] Rychlost dosednutí 
Vpal [l] Využitelné množství paliva 
vref [m/s] Referenční rychlost přibližování na přistání 
vs [m/s] Pádová rychlost 
vs0 [m/s] Pádová rychlost s vysunutými klapkami 
vSG [m/s] Pádová rychlost při letu na zádech 
w [m/s] Stoupací rychlost 
Wu [kg] Minimální užitečné zatížení 
xcA [m] Poloha střední aerodynamické tětivy 
xT [m] Poloha těžiště letounu 
ΔP [W] Přebytek výkonu 
η [-] Součinitel bezpečnosti 
ηDC/AC [-] Účinnost měniče 
ηel.mot [-] Účinnost elektromotoru 
ηgen [-] Účinnost generátoru 
ηvrt [-] Účinnost vrtule 
λ [-] Štíhlost prutu 
λm [-] Mezní štíhlost prutu 
μ [-] Hmotnostní poměr letounu 
μ [-] Poissonovo číslo 
ρ [kg/m3] Hustota vzduchu 
ρ1 [kg/m3] Hustota materiálu 
σKV [MPa] Kritické napětí podle Eulera 
σMAX [MPa] Maximální napětí 
φ [°] Úhel nastavení listu vrtule 
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Příloha 1 Výpočet centráží 
Příloha 2 Výsledky MKP analýzy 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Přílohy 
75 
Příloha 1 – Výpočet centráží 
 
 
2 piloti 90 kg + palivo 18 kg 
 
 
Díl m [kg] x [mm] M [kg·mm] 
Centroplán - PP 28,3 -1350 -38205 
Vnější křídla kompletní 54,5 -1064 -57988 
Přední část trupu I 17,45 -582,5 -10164,6 
Střední část trupu 5,58 -1808,6 -10092 
Zadní část trupu 3,37 -4960,5 -16716,9 
Zadní trup díl I (kornout) 11,8 -3126,9 -36897,4 
Sklo (při tl.2,5 mm) 6,64 -813,3 -5400,31 
Rám překrytu 8 -1083,2 -8665,6 
Pevná laminátová vestavba 4,5 -900,4 -4051,8 
Páka kabiny 1,68 -1423,1 -2390,81 
Kýl 1,78 -5282 -9401,96 
Stabilizátor 8,27 -4693 -38811,1 
Směrovka 1,8 -5596,2 -10073,2 
Výškovka levá 1,6 -5026,2 -8041,92 
Výškovka pravá 1,9 -5044 -9583,6 
Příďový podvozek s kolem 6,9 -243,6 -1680,84 
Hlavní podvozek (oba s koly) 14 -1316 -18424 
Nožní řízení 4 -819,7 -3278,8 
Řízení ruční 5,34 -1597,8 -8532,25 
Motorové lože 3 300 900 
Motorový kryt (tl.1,5mm) 6,3 381,9 2405,97 
Sedačky obě 12 -1208,4 -14500,8 
Interiér (odhad) 10 -550 -5500 
Motor Austro Engine 30,8 228 7022,4 
Elektrický motor 48 608 29184 
Generátor 25 228 5700 
DC/AC měnič 9,5 73 693,5 
Nabíječky 8 55 440 
Baterie 43,2 -1878 -81129,6 
Kabely 4 -900 -3600 
Vrtule 4,3 974 4188,2 
Konstrukce uložení baterií 5,7 -1878 -10704,6 
Pilot 90 kg 90 -974,1 -87669 
Pilot 90 kg 90 -974,1 -87669 
Palivo 18 kg 18 -910 -16380 
Σ 595,21 -53155,7 -555019 
xT [mm]  -932,48  
c [% SAT]  21,11  
 
Tab. 20.Výpočet centráže a polohy těžiště 
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2 piloti 90 kg 
 
 
Díl m [kg] x [mm] M [kg·mm] 
Centroplán - PP 28,3 -1350 -38205 
Vnější křídla kompletní 54,5 -1064 -57988 
Přední část trupu I 17,45 -582,5 -10164,6 
Střední část trupu 5,58 -1808,6 -10092 
Zadní část trupu 3,37 -4960,5 -16716,9 
Zadní trup díl I (kornout) 11,8 -3126,9 -36897,4 
Sklo (při tl.2,5 mm) 6,64 -813,3 -5400,31 
Rám překrytu 8 -1083,2 -8665,6 
Pevná laminátová vestavba 4,5 -900,4 -4051,8 
Páka kabiny 1,68 -1423,1 -2390,81 
Kýl 1,78 -5282 -9401,96 
Stabilizátor 8,27 -4693 -38811,1 
Směrovka 1,8 -5596,2 -10073,2 
Výškovka levá 1,6 -5026,2 -8041,92 
Výškovka pravá 1,9 -5044 -9583,6 
Příďový podvozek s kolem 6,9 -243,6 -1680,84 
Hlavní podvozek (oba s koly) 14 -1316 -18424 
Nožní řízení 4 -819,7 -3278,8 
Řízení ruční 5,34 -1597,8 -8532,25 
Motorové lože 3 300 900 
Motorový kryt (tl.1,5mm) 6,3 381,9 2405,97 
Sedačky obě 12 -1208,4 -14500,8 
Interiér (odhad) 10 -550 -5500 
Motor Austro Engine 30,8 228 7022,4 
Elektrický motor 48 608 29184 
Generátor 25 228 5700 
DC/AC měnič 9,5 73 693,5 
Nabíječky 8 55 440 
Baterie 43,2 -1878 -81129,6 
Kabely 4 -900 -3600 
Vrtule 4,3 974 4188,2 
Konstrukce uložení baterií 5,7 -1878 -10704,6 
Pilot 90 kg 90 -974,1 -87669 
Pilot 90 kg 90 -974,1 -87669 
Σ 577,21 -52245,7 -538639 
xt  -933,18  
c  21,16  
 
Tab. 21. Výpočet centráže a polohy těžiště 
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1 pilot 54,5 kg + palivo 18 kg 
 
 
Díl m [kg] x [mm] M [kg·mm] 
Centroplán - PP 28,3 -1350 -38205 
Vnější křídla kompletní 54,5 -1064 -57988 
Přední část trupu I 17,45 -582,5 -10164,6 
Střední část trupu 5,58 -1808,6 -10092 
Zadní část trupu 3,37 -4960,5 -16716,9 
Zadní trup díl I (kornout) 11,8 -3126,9 -36897,4 
Sklo (při tl.2,5 mm) 6,64 -813,3 -5400,31 
Rám překrytu 8 -1083,2 -8665,6 
Pevná laminátová vestavba 4,5 -900,4 -4051,8 
Páka kabiny 1,68 -1423,1 -2390,81 
Kýl 1,78 -5282 -9401,96 
Stabilizátor 8,27 -4693 -38811,1 
Směrovka 1,8 -5596,2 -10073,2 
Výškovka levá 1,6 -5026,2 -8041,92 
Výškovka pravá 1,9 -5044 -9583,6 
Příďový podvozek s kolem 6,9 -243,6 -1680,84 
Hlavní podvozek (oba s koly) 14 -1316 -18424 
Nožní řízení 4 -819,7 -3278,8 
Řízení ruční 5,34 -1597,8 -8532,25 
Motorové lože 3 300 900 
Motorový kryt (tl.1,5mm) 6,3 381,9 2405,97 
Sedačky obě 12 -1208,4 -14500,8 
Interiér (odhad) 10 -550 -5500 
Motor Austro Engine 30,8 228 7022,4 
Elektrický motor 48 608 29184 
Generátor 25 228 5700 
DC/AC měnič 9,5 73 693,5 
Nabíječky 8 55 440 
Baterie 43,2 -1878 -81129,6 
Kabely 4 -900 -3600 
Vrtule 4,3 974 4188,2 
Konstrukce uložení baterií 5,7 -1878 -10704,6 
Pilot 54,5 kg 54,5 -974,1 -53088,5 
Palivo 18 kg 18 -910 -16380 
Σ 469,71 -52181,6 -432769 
xt  -921,35  
c  20,23  
 
Tab. 22. Výpočet centráže a polohy těžiště 
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1 pilot 54,5 kg  
 
 
Díl m [kg] x [mm] M [kg·mm] 
Centroplán - PP 28,3 -1350 -38205 
Vnější křídla kompletní 54,5 -1064 -57988 
Přední část trupu I 17,45 -582,5 -10164,6 
Střední část trupu 5,58 -1808,6 -10092 
Zadní část trupu 3,37 -4960,5 -16716,9 
Zadní trup díl I (kornout) 11,8 -3126,9 -36897,4 
Sklo (při tl.2,5 mm) 6,64 -813,3 -5400,31 
Rám překrytu 8 -1083,2 -8665,6 
Pevná laminátová vestavba 4,5 -900,4 -4051,8 
Páka kabiny 1,68 -1423,1 -2390,81 
Kýl 1,78 -5282 -9401,96 
Stabilizátor 8,27 -4693 -38811,1 
Směrovka 1,8 -5596,2 -10073,2 
Výškovka levá 1,6 -5026,2 -8041,92 
Výškovka pravá 1,9 -5044 -9583,6 
Příďový podvozek s kolem 6,9 -243,6 -1680,84 
Hlavní podvozek (oba s koly) 14 -1316 -18424 
Nožní řízení 4 -819,7 -3278,8 
Řízení ruční 5,34 -1597,8 -8532,25 
Motorové lože 3 300 900 
Motorový kryt (tl.1,5mm) 6,3 381,9 2405,97 
Sedačky obě 12 -1208,4 -14500,8 
Interiér (odhad) 10 -550 -5500 
Motor Austro Engine 30,8 228 7022,4 
Elektrický motor 48 608 29184 
Generátor 25 228 5700 
DC/AC měnič 9,5 73 693,5 
Nabíječky 8 55 440 
Baterie 43,2 -1878 -81129,6 
Kabely 4 -900 -3600 
Vrtule 4,3 974 4188,2 
Konstrukce uložení baterií 5,7 -1878 -10704,6 
Pilot 54,5 kg 54,5 -974,1 -53088,5 
Σ 451,71 -51271,6 -416389 
xt  -921,81  
c  20,27  
 
Tab. 23. Výpočet centráže a polohy těžiště 
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1 pilot 86,5 kg + 18 kg 
 
 
Díl m [kg] x [mm] M [kg·mm] 
Centroplán - PP 28,3 -1350 -38205 
Vnější křídla kompletní 54,5 -1064 -57988 
Přední část trupu I 17,45 -582,5 -10164,6 
Střední část trupu 5,58 -1808,6 -10092 
Zadní část trupu 3,37 -4960,5 -16716,9 
Zadní trup díl I (kornout) 11,8 -3126,9 -36897,4 
Sklo (při tl.2,5 mm) 6,64 -813,3 -5400,31 
Rám překrytu 8 -1083,2 -8665,6 
Pevná laminátová vestavba 4,5 -900,4 -4051,8 
Páka kabiny 1,68 -1423,1 -2390,81 
Kýl 1,78 -5282 -9401,96 
Stabilizátor 8,27 -4693 -38811,1 
Směrovka 1,8 -5596,2 -10073,2 
Výškovka levá 1,6 -5026,2 -8041,92 
Výškovka pravá 1,9 -5044 -9583,6 
Příďový podvozek s kolem 6,9 -243,6 -1680,84 
Hlavní podvozek (oba s koly) 14 -1316 -18424 
Nožní řízení 4 -819,7 -3278,8 
Řízení ruční 5,34 -1597,8 -8532,25 
Motorové lože 3 300 900 
Motorový kryt (tl.1,5mm) 6,3 381,9 2405,97 
Sedačky obě 12 -1208,4 -14500,8 
Interiér (odhad) 10 -550 -5500 
Motor Austro Engine 30,8 228 7022,4 
Elektrický motor 48 608 29184 
Generátor 25 228 5700 
DC/AC měnič 9,5 73 693,5 
Nabíječky 8 55 440 
Baterie 43,2 -1878 -81129,6 
Kabely 4 -900 -3600 
Vrtule 4,3 974 4188,2 
Konstrukce uložení baterií 5,7 -1878 -10704,6 
Pilot 86,5 kg 86,5 -974,1 -84259,7 
Palivo 18 kg 18 -910 -16380 
Σ 501,71 -52181,6 -463941 
xt  -924,72  
c  20,50  
 
Tab. 24. Výpočet centráže a polohy těžiště 
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Příloha 2 – Výsledky MKP analýzy 
 
 
Případ č. 2 
 
 
 
Obr. 41. MKP analýza motorového lože – případ č. 2 
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Případ č. 3 
 
 
 
Obr. 42. MKP analýza motorového lože – případ č. 3 
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Obr. 43. MKP analýza motorového lože – případ č. 4 
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Případ č. 5 
 
 
 
Obr. 44. MKP analýza motorového lože – případ č. 5 
